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(57) Abstract: The invention relates to 
a method of controlling the attitude of 
a satellite (1) comprising two gyrodynes 
(3, 4) and a third main actuator (2) which 
delivers torques at least along the Z axis 
The inventive method consists in: fixing 
the gimbal axes, Al and A2, of the 
gyrodynes (3, 4) parallel to Z; setting 
a non-zero bias '(e) between the angular 
momentum vectors (Formula I) of the 
gyrodynes; using the measurements 
provided by the sensors on board the 
satellite to estimate the kinematic and 
dynamic variables necessary in order 
to control the attitude of the satellite 
(1); calculating set variables in order 
to realise the objectives assigned to 
the satellite (1) attitude control system; 
and using the deviations between the 
estimated variables and the set variables 
to calculate control orders and to send 
same to the main actuators (2, 3, 4) in 
order to control the changing deviations 
over time, the control orders transmitted 
to the gyrodynes (3, 4) comprising 
orders which are used to vary the 
orientation of the gimbal axis thereof. 
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(57) Abrege : Le precede de controle de 3'attitude d'un satellite (1) comprenant deux gyrodynes (3, 4) et un troisieme actionneur 
principal (2) delivrant des couples au moins suivanl 1'axe Z est tel qu'on fixe les axes cardans A I et A2 des gyrodynes (3, 4) paraJleles 
a Z, on imprime un biais (£) non nul entre les vecteurs moments cinetiques Forrnule (T) des gyrodynes, on estime, a partirde mesures 
foumies par des capteurs a bord du satellite, les variables cinematiques et dynamiques necessaires pour le i-o^trole d 'attitude du 
satellite (1), on calcule des variables de consigne pourrealiser des objectifs assignes au systeme de controle d attitude du satellite ( 1 ), 
et a partird'ecar ts entre les variables estimees et de consigne, on calcule et envoie aux actionneurs prindpaux (2, 3, 4) des ordres de 
commande pour contrdler 1'evolution des ecarts dans le temps, les ordres de commande transmis aux gyrodynes (3, 4) comprenant 
des ordres pour faire vaiier Torientation de leur axe cardan 
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« CONTROLE D'ATTITUDE de satellites en particular agiles a 

NOMBRE REDUIT DE GYRODYNES » 

L'invention concerne le controle d'attitude de satellites par echanges de 
moments cinetiques fournis par une pluralite d'actionneurs inertiels a organes 
rotatifs montes sur la plate forme des satellites 

L'invention concerne plus particulierement un procede et un systeme de 
controle d'attitude de satellites dits agiles, c'est-a-dire capables de manoeuvres 
d'attitude tres rapides, equipes d'un systeme de controle d'attitude comprenant 
au moins deux gyrodynes, 

On sait qu'un gyrodyne, egalement appele actionneur gyroscopique et 
souvent designe par le sigle CMG (Control Moment Gyro), se difference des 
roues de reaction, couramment utilisees pour commander ('attitude d'un satellite 
par echange de moments cinetiques, en ce que le gyrodyne comporte une toupie 
entrainee (par un moteur) en rotation autour d'un axe de rotation iui-meme fixe 
sur un support, denomme cardan, orientable (par au moins un autre moteur) 
autour d'au moins un axe cardan fixe par rapport a la plate-forme du satellite, 
I'axe de rotation de la toupie evoluant perpendiculairement a I'axe cardan, alors 
qu'une roue de reaction est entrainee (par un moteur) en rotation a Vitesse 
variable autpur d'un axe de rotation fixe par rapport a la plate-forme du satellite, 

Les precedes et systemes de controle d'attitude de satellites agiles de I'etat 
de la technique comprennent generalement une grappe de trois ou quatre 
gyrodynes delivrant de forts couples suivant les trois axes du satellite.. 

Un procede egalement bien connu consiste a utiiiser deux gyrodynes tete 
beche (leurs moments cinetiques etant egaux en module et opposes en direction) 
pour realiser des couples dans une direction, en I'occurrence la bissectrice 
desdits moments cinetiques. 
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Par ailleurs, les brevets US-5,681,012 et US-6,360,996 decrivent un 
precede utilisant deux gyrodynes pour realiser des couples suivant deux axes 
distincts. 

A cet effet, et en reference a la figure 1, qui represente schematiquernent 
ia disposition des deux gyrodynes par Torientation de leurs axes cardan et 
vecteurs moments cinetiques developpes par rapport au triedre orthogonal de 
reference (X, Y, Z), les axes cardan A1 et A2 des deux gyrodynes sont montes 
dans le plan defini par les deux axes X et Y du triedre, ce plan (X, Y) etant 
orthogonal a Taxe Z, qui est par exemple {'axe de pointage d'un instrument 
embarque sur le satellite et qu'il s'agit de basculer L'angle q> entre les deux 
axes cardan A1 et A2, doit imperativement etre non nul pour obtenir I'effet 
recherche. Selon les deux brevets US precites, Tangle <p prefere est de 120° . Les 

moments cinetiques et H 2 des deux gyrodynes sont ainsi contraints 
d'evoluer respectivement dans les plans PI et P2, orthogonaux respectivement a 
A1 et A2 S et formant entre eux le meme angle <p. En position canonique, les 

moments cinetiques ^ican et 2can des deux gyrodynes sont avantageusement 
alignes dans une configuration tete beche selon Taxe Z, de sorte que le moment 
cinetique total de la paire de gyrodynes est nul. Cet agencement est appele « en 
paire de ciseaux biaises » (« skewed scissor pair »).. 

Partant de cette configuration canonique, les moments cinetiques H 1, et 

Hz des gyrodynes sont pivotes chacun autour de leur axe cardan A1 ou A2 
respectif, de telle fagon que le couple resultant ait nominalement une 
composante nulle suivant Taxe Z, sans quoi au moins un troisieme actionneur, 
agissant suivant Taxe Z, devrait compenser cette composante, qui pourrait etre 
elevee du fait que fes couples deiivres par les gyrodynes sont tres importants.. 

Pour que cette composante suivant Taxe Z soit nulle, il est necessaire de 
contraindre Involution temporelle des angles de rotation L1 et L2 donnes 
respectivement aux deux gyrodynes, autour de leur axe cardan respectif A1 et 
A2, a partir de la position canonique. 
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Plus precisement, selon US-5, 681,012, i[ faut que: 
_. s ,n(L1)= —.«,(«) 

c'est-a-dire, en integrant : 

cos (L.1) = cos <L2) + constante, 

ia constante etant nulle car L.1 = L2 = 0 a I'instant t = 0. 

En consequence, pour que le precede de controle selon US-5,681,012 
puisse etre mis en oeuvre, il est indispensable que les angles de rotation des 
gyrodynes, a partir de leur position canonique, soient egaux en valeur absolue, 
leur signe pouvant etre identiques (L1 = L.2) ou opposes (LI = L2). Le biais des 
axes cardans A1 et A2 d'un angle <p non nul assure alors la realisation de 
couples dans deux directions U1 et U2 differentes du plan (X, Y), selon que les 
signes desdits angles de rotation sont les memes ou qu'iis sont opposes, comme 
decrit de maniere detaillee dans US-5,681,012, auquel on se reportera 
avantageusement pour davantage de precisions a ce sujet, 

Cependant, il est important de noter que, par principe, la realisation de ces 
deux couples ne peut se faire, selon ce procede connu, que de fagon 
sequentielle, et ne peut pas etre simultanee, car on ne peut avoir en meme 
temps L.1 = L2 et L1 = -L2 . 

La premiere consequence de ce systeme et procede connus est la non 
contrSlabilite selon les trois axes du systeme aux petits angles.. D'autres 
actionneurs doivent etre utilises pour pallier cet inconvenient. De plus, pour 
basculer I'axe 2 autour d'un axe quelconque U du plan (X, Y), il convient de 
decomposer la rotation R (U) autour de I'axe U en un produit de deux rotations, 
dont la premiere s'effectue autour de I'axe U1 (R (U1)), et ia seconde selon I'axe 
U2 (R (U2)). 

Ainsi, pour realiser la rotation R(U), le satellite sera d'abord bascule 
suivant U1 pour realiser ia rotation R (U1), puis suivant U2 pour realiser la 
rotation R (U2), avec une phase d'arret entre les deux rotations 
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Les limitations de. ce procede sont done une non controlabilite aux petits 
angles, ainsi qu'une sous-optimafite importante de la realisation de manoeuvres 
aux grands angles,. 

L.e brevet US-6,360,996 porte sur des perfectionnements apportes au 
procede selon US-5,681,012. Le principe de base, a savoir la configuration en 
paire de ciseaux biaises, est conserve. Mais en outre, des deviations par rapport 
aux contraintes 

dIA . dL2 

— ■ sin (L1) = -— . sin (L2) 

ut at 

e'est -a-dire L1 = L2 ou L1 = -L2, sont acceptees dans US 6360996, les couples 
perturbateurs induits suivant I'axe 2 etant alors compenses par une variation de 
la Vitesse des toupies des gyrodynes.. De ce fait, des couplages complexes 
apparaissent entre le contr6le selon les axes (X, Y) et le contrdle selon I'axe 2, 
en particulier en mode manoeuvre. 

Ces couplages sont difficilement gerables, et ils engendrent des risques de 
saturation des actionneurs suivant I'axe 2.. La gestion de ces saturations est une 
caracteristique centrale du procede, comme cela resulte de la description qui en 
est faite dans US-6,360,996, et ce d'autant plus que le procede de controle decrit 
dans ce brevet n'utilise que des concepts de guidage en basculement tres 
classiques, par determination de trajectoires et realisation de couples a appliquer 
sur le satellite pour realiser les trajectoires determinees. 

Pour pallier les inconvenients pre-cites de I'etat de la technique (utilisation 
de deux gyrodynes pour creer des couples suivant un axe, ou suivant deux axes 
mais avec de fortes contraintes de realisation), I'invention propose un systeme de 
controle d'attitude de satellite qui comprend une paire de gyrodynes et au moins 
un troisieme actionneur dans une configuration differente de celles connues de 
I'etat de la technique, en particulier des brevets US-5,681,012 et US-6,360,996, 
afin de realiser le controle d'attitude selon trois axes du satellite, ainsi que des 
basculements rapides, avec des lois de guidage et de controle tres simples a 
mettre en ceuvre, et des couplages entre axes maitrises. 
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A cet effet, le__ precede selon 1'invention, pour controler ('attitude d'un 
satellite equipe d'un systeme de controle d'attitude dans un triedre de reference 
(X, Y, Z) de positionnement du satellite, et comprenant au moins trois actionneurs 
dits principaux, dont deux sont des gyrodynes ayant chacun une toupie entraTnee 
en rotation Sutour d'un axe de rotation fixe sur un cardan orientable autour d'un 
axe cardan perpendiculaire a I'axe de rotation de la toupie correspondante, etfixe 
par rapport au satellite, se caracterise en ce que: 

- on fixe les axes cardan des deux gyrodynes de sorte que ces axes 
cardans sont paralleles Tun a ('autre et a I'axe (Z), les vecteurs moments 

cinetiques H 2 ) des gyrodynes evoluant done dans le plan (X, Y) y et 

formant entre eux un angle (a) qui par definition correspond a un biais 

s = 180 - a entre les vecteurs moments cinetiques {H \ Hz) lorsque a est 
different de 0 et 180 degres; 

- en plus des deux gyrodynes, on utilise en complement au moins un 
troisieme actionneur dit principal, delivrant des couples dans les deux sens dans 
au moins une direction situee hors du plan (X, Y), de sorte que ce troisieme 
actionneur principal est dit actionneur principal suivant I'axe (Z); 

- on imprime un biais (s) non nul entre les vecteurs moments cinetiques 

(^1, H2) des gyrodynes, ledit biais (e) etant choisi de preference assez petit 
pour ne pas creer un moment cinetique interne trap important a bord du satellite, 
et assez grand pour assurer la controlabilite du systeme de controle d'attitude 
suivant les trois axes (X, Y, Z) sans avoir necessairement a modifier Ja Vitesse de 
rotation de la toupie de Tun au moins des gyrodynes ; 

- on estime, a partir de mesures fournies par des senseurs utilises a bord 
du satellite, les variables cinematiques et dynamiques, qui sont necessaires pour 
le contrdle d'attitude du satellite, comme par exemple les angles d'attitude et 
vitesses angulaires du satellite suivant les trois axes y 

- on calcule des variables de consigne, destinees a permettre de realiser 
des objectifs assignes au systeme de controle d'attitude du satellite, comme par 
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exempie des basculements et pointages seion Tun au moins des trois axes du 
triedre (X, Y, Z); 

___ a partir d'ecarts entre lesdites variables estimees et lesdites variables 
de consigne, on calcule, puis on envoie aux actlonneurs principaux des ordres de 
commandes destines a controler revolution desdits ecarts dans le temps, lesdits 
ordres de commande transmis aux gyrodynes cornprenant au moins des ordres 
destines a faire varier rorientation de leurs axes cardan, comme par exempie des 
consignes de position angulaire des cardans devant etre realisees par un 
asservissement local en position, ou des consignes en courant electrique devant 
etre injecte dans des moteurs d'orientation des axes cardan, etc. 

Ce procede utilisant une paire de gyrodynes dans cette 
configuration particuliere ou les moments cinetiques evoiuent dans le plan {X, Y) 
avec un angle a non nul, autour d'une position non pas alignee tete beche mais 
avec un biais e = 180 - a non nul, ainsi qu J au moins un troisieme actionneur 
permettant de creer des couples non nuls autour de I'axe Z norma! au pjan {X, Y), 
est avantageux par rapport a Tart anterieur en ce qull permet comme cela est 
decrit ci-apres d'obtenir tres simplement d'une part la controlabilfte de Tattitude 
du satellite suivant les trois axes (X, Y, Z) sans qu'il soit necessaire de modifier la 
vitesse de rotation des toupies des gyrodynes, et d J autre part la mise en oeuvre 
aisee de manoeuvres de basculement rapide de I'axe Z, en appliquant 
avantageusement les techniques de guidage en mode manoeuvre proposees 
dans le brevet FR 2 786 283 de la Demanderesse, tout cela avec une grande 
facilite de dimensionnement du systeme de controle, en particulier en ce qui 
concerne la gestion des couplages entre les axes (X, Y, Z) et le 
dimensionnement des actionneurs qui en resulte, 

D'autres avantages et caracteristiques de invention ressortiront de 
la description donnee ci-dessous, a titre non limitatif, en reference aux dessins 
annexes sur lesquels : 

- La figure 1 , decrite ci-dessus, est une representation schematique 
de la disposition de deux gyrodynes, representes par les orientations des axes 
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cardan et des vecteurs moment cinetique des gyrodynes d'un systeme de 
controle d'attitude selon I'etat de la technique; 

- ies figures 2a et 2b represented, de maniere analogue a la figure 
1, Ies orientations des axes cardan et vecteurs moment cinetique des deux 
gyrodynes du systeme de controle d'attitude seion Tinvention, respectivement 
dans une configuration de principe, dans laqueile un troisieme actionneur 
principal est avantageusement une roue de reaction d'axe Z, et dans une 
configuration redondante dans laquelle le troisieme actionneur principal 
comprend deux roues de reaction dont Ies axes de rotation Zi et Z 2 sont biaises 
par rapport a I'axe Z, 

- la figure 3 est une representation schematique des trois 
actionneurs principaux, dont deux gyrodynes et une roue de reaction, d'un 
systeme de controle d'attitude de satellite selon ^invention, 

- Ies figures 4a et 4b sont des representations schematiques, dans 
le plan (X, Y) dans lequel evoluent Ies vecteurs moment cinetique des deux 
gyrodynes du systeme de controles d'attitude selon Tinvention, de Teffet, sur le 

vecteur moment cinetique total H , respectivement d'une variation d'un m§me 
petit angle des angles d'orientation des vecteurs moment cinetique des deux 
gyrodynes, et de variations selon des petits angles opposes des deux memes 
vecteurs moment cinetique, 

Pour mettre en oeuvre le procede de controle d'attitude d'un satellite selon 
['invention, une realisation possible, mais non unique, du systeme de controle est 
la suivante, Le systeme de controle d'attitude du satellite comprend, selon 
['invention: 

™ comme actionneurs principaux, deux gyrodynes dont Ies axes cardan 

sont paralleles entre eux et typiquement a Taxe Z, leurs moments cinetiques 

et H 2 pouvant etre orientes independamment dans toutes Ies directions du plan 
(X, Y), comme represents sur ia figure 2a, ainsi qu'un troisieme actionneur, 
avantageusement au moins une roue de reaction, utilise en complement pour 



WO 2005/045366 



PCT/FR2004/002800 



S 

... delivrendes couples, dans les deux sens, hors du plan des moments cinetiques 
des gyrodynes (par exemple suivant les directions +Z et -Z), cet autre actionneur 
etant denomme actionneur principal suivant Z dans la suite de la description La 
figure 3 represente schematiquement un tel exemple de trois actionneurs 
principaux. 

Dans la realisation representee sur la figure 3, d'un type notamment 
utilisable sur un satellite, dont la plateforme est schematiquement representee en 
1, I'actionneur principal suivant Z est une roue de reaction 2, a vitesse de rotation 
variable et pilotee autour de I'axe Z, par exemple I'axe de lacet du satellite, tandis 
que les deux gyrodynes 3 et 4 ont chacun une toupie, respectivement 5 et 6, 
entramee en rotation, a une vitesse contrdlee, le plus souvent constante mais 
pouvant etre pilotee variable, autour d'un axe de rotation, contenu dans le plan 
defini par les axes X de roulis et Y de tangage du satellite, chaque toupie 5 et 6 
etant montee rotative sur un cardan respectivement 7 et 8 orientable, par un 
moteur electrique respectivement 9 et 10, autour d'un axe cardan Ai ou A 2 
respectivement qui est parallele a I'axe Z de lacet Ainsi, on comprend que les 
moments cinetiques H 1t eiH 2 des gyrodynes 3 et 4 peuvent etre orientes 
independamment, et eventuellement simultanement, dans toutes les directions 
du plan (X, Y) par la rotation des cardans 7 et/ou 8 autour de leur axe cardan Ai 
ou A 2 respectif, tandis que la roue de reaction 2 deiivre, complementairement, 
des couples selon les directions +Z et -Z, en dehors du plan des moments 
cinetiques/?.,, etH 2 des gyrodynes 3 et 4 . 

- Comme actionneurs secondares, le systeme comprend egalement un 
ensemble d'actionneurs comme, par exemple, des magneto coupleurs, 
actionneurs de jets, ailerons reflechissants orientables, ou tous autres 
actionneurs necessairement utilises a bord des satellites pour contrer les effets 
cumulatifs de couples perturbateurs externes toujours presents en orbite. 

- Comme capteurs, le systeme comprend aussi un jeu de senseurs 
d'attitude externes ou inertiels permettant de reconstituer les angles d'attitude et 
les vitesses angulaires du satellite par rapport a une reference 3-axes 
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(geocentrique ou inertielle ou autre), et mesurer ainsi les ecarts entre ces 
attitudes et vitesses reconstitutes et I'attitude et Vitesse desirees du satellite 
suivant les trois axes, ainsi que des senseurs necessaires aux asservissements 
des actionneurs principaux et secondaires (mesures de la vitesse de la roue 2, 
mesures des positions et vitesses de rotation des cardans 7 et 8 autour des axes 
cardan des gyrodynes 3 et 4, etc.) 

- Comme moyens de calcul, le systeme cornprend en outre tout type 
d'organes de calcul (microprocesseurs, calculateurs, DSP, ASIC, FPGA T 
microcontroJeurs, circuits electroniques, etc.), permettant de produire, sous forme 
numerique ou analogique, ou mixte numerique et analogique, des signaux 
representatifs d T au moins les grandeurs suivantes : variables de consigne comme 
les angles d'attitude (ou fe quaternion) du satellite, ia vitesse angulaire du 
satellite, ['orientation inertielle d'un axe fixe en repere satellite, consignes 
necessaires a la realisation de manoeuvres d'orientation du satellite (trajectoire 
de consigne en attitude, vitesse, acceleration angulaire, profils temporels des 
couples ou moments cinetiques necessaires a la realisation de la manoeuvre, 
etc), estimation de I'attitude et de la vitesse angulaire du satellite suivant les trois 
axes a partir des mesures des senseurs, ordres a envoyer aux actionneurs 
principaux et secondaires, etc, 

Dans fa phase d'initialisation du systeme, partant avantageusement d'une 
configuration ou les moments cinetiques des deux gyrodynes sont egaux et 
opposes (a = 180 degres), les actionneurs secondaires, et eventueilement (e 
troisieme actionneur principal 2 suivant Taxe Z lorsqull est biaise et peut produire 
une composante de moment cinetique dans le plan (X, Y\ sont mis en ceuvre, en 
parallele ou sequentiellement, pour creer un moment cinetique dans au moins 
une direction du plan (X, Y) permettant d'amener, par contre-reaction, de fagon 
simultanee ou sequentielle, la paire de gyrodynes 3 et 4 dans une configuration 
ou Tangle a a une vaieur suffisamment eloignee de 180 degres sans toutefois 
etre nulle, le moment cinetique total de la paire de gyrodynes etant ainsi non nul 
et oppose au moment cinetique cree par les actionneurs secondaires. 
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Le biais de moment cinetique (Hi + -H 2 -=H) de la paire de gyrodynes 
cree par a different de 180 degres peut etre posittonne avantageusement (mais 
non necessairement) selon la normale au plan orbital du satellite, afin de limiter 
les transfers de moment cinetique entre les gyrodynes pendant la phase 
operationneile et pendant les basculements du satellite. 

Pour la meme raison, le biais de moment cinetique (H) de la paire de 
gyrodynes cree par a different de 180 degres peut etre avantageusement 
compense par la projection dans le plan (X, Y) du moment cinetique cumuie pour 
cet effet par le troisieme actionneur principal (figure 2b), de sorte que le moment 
cinetique total cumuie par les actionneurs est nul.. 

A titre d'illustration, une configuration redondante particuliere a deux 
gyrodynes et un troisieme actionneur principal constitue de deux roues de 
reaction mettant en oeuvre ce procede est presentee sur la figure 2b, ou Z1 et 22 
designent les axes de rotation des deux roues de reaction, axes qui sont biaises 
par rapport a Z, et H\ , H' 2 sont les vecteurs moments cinetiques, produits par 
les deux roues de reaction, par pilotage de leur Vitesse de rotation, de sorte a 

compenser le moment cinetique total //de la paire de gyrodynes. 
D'ou, si Hi +H Z =H, alors H't + H' 2 = -W\ 

Une fois positionnee dans cette configuration ou a est non nul et different 

de 180 degres, la paire de gyrodynes 3 et 4 peut etre utilisee tres simplement 

pour assurer la controlabilite du satellite selon les axes X et Y, sans avoir a faire 

varier la vitesse d'une des deux toupies 5 et 6.. 

En effet, comme represents sur la figure 4a, si fa est I'angle entre H, et 
I'axe X et |S 2 Tangle entre £r 2 et I'axe X, en faisant varier fa et 0 2 d'un meme petit 
angle A(3 = Afa = Ap 2 pendant le temps AT, a restant done constant, I'effet obtenu 
est de faire tourner le moment cinetique total H = H,+H 2 des deux gyrodynes 3 

et 4 autour de I'axe Z, en creant ainsi un couple AH/AT normal a H (aux petits 
angles). 
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D'autre part, en faisant varier a (de a a a') tout en gardant fixe Torientation 
de la bissectrice de Tangle des moments cinetiquesiff-i et H 2 (qui deviennent 
iiYet Hi pour a'), autrement dit en tournant les gyrodynes 3 et 4 de teile sorte 
que Afa = - Ap 2 , comme represents sur fa figure 4b, le moment cinetique total 

H = H<i+H 2 , qui devient H'=Hi+ H 2 \ varie en norme (de AH) , mais non pas 
en direction, creant ainsi un couple dans la direction de Houde-H,, 

Au total, en faisant varier a la fois et independamment fa et J3 2 d'une 
quantite adequate Api et Af3 2 , n r importe quel couple peut etre cree tres 
rapidement selon n'importe quelle direction dans le plan (X, Y), ce qui assure la 
controlabiiite totale selon (X, Y), ainsi que son quasidecouplage avec le controle 
autour de I'axe Z aux petits angles et/ou faibles vitesses angulaires, assure par 
ractionneur principal selon Z.. 

De cette fagon, ie systeme de controle d'attitude du satellite utilise les 
actionneurs principaux (la paire de gyrodynes 3 et 4 et le troisieme actionneur 
principal 2) comme moyen de controle nominal , 

En mode pointage fin (aux petits angles), a partir d'ecarts observes entre 
variables de consigne (attitude, Vitesse angulaire, pointage d'un axe de 
reference, etc) et variables estimees, I'organe de calcul eiabore des ordres a 
envoyer a ces actionneurs pour realiser les couples necessaires a la correction 
de ces ecarts. Les ordres envoyes peuvent etre de diverses natures, numerique 
ou analogique, et porter sur diverses variables physiques, comme par exemple le 
courant a injecter dans les moteurs tels que 9 et 10 des axes cardan et de la ou 
des roues telles que 2 et des toupies 5 et 6, la position absolue ou relative des 
cardans tels que 7 et 8 en rotation autour des axes cardans, la vitesse de rotation 
des cardan, la vitesse de rotation de la ou des roues 2 et toupies 5 et 6, etc, Leur 
effet aux petits angles est toujours de creer de petits couples autour des axes X, 
Y, Z permettant de stabiliser le satellite autour des variables de consigne 

Avantageusement, la variation des angles fa et f3 2 est calcutee et appliquee 
afin de realiser seuie et en totalite les asservissements desires suivant les axes X 
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et V, et ce a paror-des .elements de principe presentes .precedemment, qu'un 
homme de I'art peut aisement utiliser pour definir les algorrthmes precis a mette 
en oeuvre. L'actionneur principal suivant Z (par exemple la roue de reaction 2 de 
la figure 3) est utilise pour realiser seul et en totalite I'asservissement suivant 
I'axe Z, et ce d'une facon notoirement independante aux petits angles.. 

Le procede de I'invention permet la mise en place d'une strategie de 
desaturation du systeme. En effet, sous I'effet des couples perturbateurs 
externes agissant continQment et de facon cumulative, le moment cinetique total 
du systeme d'actionneurs principaux (gyrodynes 3 et 4 et roue 2) ne va pas 
cesser d'augmenter : le moment cinetique du troisieme actionneur suivant i'axe Z 
(dans le cas d'au moins une roue de reaction 2) va avoir tendance a augmenter 
jusqu'a saturation, et la paire d'actionneurs gyroscopiques 3 et 4 aura tendance a 
s'aligner en position a = 0, eventuellement en passant par la configuration non 
desirable a = 180 degres. Dans ce cas, le systeme devient incontrolable. II faut 
done limiter les excursions de la vitesse de la roue 2 et la plage de variations de 
Tangle a dans des limites acceptables (plage angulaire specifiee ne comprenant 
ni 0 ni 180 degres pour a) qui dependent du dimensionnement precis du 
systeme.. Pour realiser effectivement cette desaturation, des actionneurs 
secondaires sont utilises, sort en boucle ouverte, en estimant par exemple les 
couples perturbateurs orbrtaux et en les compensant, sort en boucle fermee, sort 
en mixant ces deux solutions. A titre d'exemple, le systeme de contrSle envoie 
des ordres a ces actionneurs secondaires, qui ont pour effet de creer une 
variation de moment cinetique dans le meme sens que son augmentation 
observee, tout en maintenant bien sur les consignes d'attitude a leur valeur 
nominale.. En reaction a ces effets, le systeme d'actionneurs principaux 2, 3 et 4 
ne peut qu'alleger son propre moment cinetique accumule, ce qui eloigne les 
actionneurs (gyrodynes 3 et 4 et troisieme actionneur 2) de leur zone de 
saturation.. 

A partir d'une configuration initiate des gyrodynes 3 et 4, dans iaquelle a 
peut etre proche de 180 degres, les manoeuvres aux grands angles sont 
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realisees avantageusement en mettant en oeuvre un precede analogue a celui 
decrit dans FR 2786 283, auquel on se referera pour toutes precisions a ce sujet, 
et qui est incorpore dans ie present memoire descriptif par voie de reference 

Afin de realiser des manoeuvres de basculement rapide, le precede 
comprend avantageusement ies etapes suivantes selon lesquelles : 

- on determine, a partir de conditions initiales et finales du satellite en 
termes d'angles d'attitude, Vitesse angulaire et temps, une configuration de 
consigne de la paire de gyrodynes, eloignee des configurations singulieres, e'est- 
a-dire des configurations pour lesquelles Tangle (a) est nul ou egal a 180 degres, 
et possiblement un profil temporal de moment cinetique suivant ['axe Z devant 
etre realise par le troisieme actionneur principal suivant I'axe Z, de telle sorte que 
I'echange de moment cinetique, pendant une duree impartie, entre le satellite, Ies 
deux gyrodynes amenes dans fadite configuration de consigne, et le troisieme 
actionneur suivant I'axe Z provoque la manoeuvre d'attitude desiree, et 

- on amene de fagon simultanee, et possiblement independante, 
Torientation du cardan de chacun des gyrodynes dans son orientation dans la 
configuration de consigne, gr^ce a une consigne de position angulaire envoyee 
en boucle ouverte dans un asservissement local en position angulaire des 
cardans, et 

- on realise de fagon simultanee et possiblement independante le profil de 
moment cinetique suivant Taxe Z en utifisant le troisieme actionneur principal 
suivant Taxe Z, avantageusement au moins une roue de reaction dont on fera 
varier la Vitesse de rotation en consequence,. 

Dans ce procede, la re -orientation des gyrodynes dans ieur 
configuration de consigne se fera avantageusement de fagon tres rapide, et 
pourra de ce fait passer transitoirement par des positions singulieres (a=0 ou 180 
degres) sans que cela soft prejudiciable a la bonne tenue du controle d'attitude,. 

La configuration de consigne des gyrodynes etant choisie non 
singuliere, le systeme reste controlable dans cette configuration, de sorte 
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qu'avantageusement, a partir d'ecarts observes dans la realisation du profil de 
manoeuvre par rapport a un profil de consigne predefini, on ajoute des 
commarides en boucle fermee aux consignes en boucle ouverte envoyees aux 
actionneurs principaux afin de reduire lesdits ecarts. 

L'eloignement de la configuration de consigne aux singularites sera choisi 
en fonction des reserves de controlabilite que le concepteur souhaitera avoir pour 
realiser le controle boucle fermee durant la manoeuvre. Pour une manoeuvre de 
basculement donne, il sera toujours possible d'augmenter cet eloignement en 
limitant par exemple la vitesse maximum de basculement 

Dans ce mode manoeuvre, le ralliement de la paire de gyrodyne a sa 
configuration de consigne se fait avantageusement de la fagon la plus rapide 
possible (fes seules limitations etant la capacite des moteurs des axes cardan 
des gyrodynes et la rigidite desdits gyrodynes), afin d'optimiser la duree de la 
manoeuvre ainsi que sa realisation.. 

Dans ce procede, la re- orientation rapide de la paire de gyrodynes dans sa 
configuration de consigne assure I'essentiel du basculement du satellite.. 
L'actionneur suivant Z est utilise simplement pour gerer au cours de la 

manoeuvre le transfert du moment cinetique initial (a t = t 0 ) H°=H f +H2 0 de la 
paire de gyrodynes (du au biais entre lesdits gyrodynes) depuis le plan (X, Y) 
vers Taxe Z, en totalite ou en partie selon la manoeuvre, de sorte que ce moment 

cinetique H° reste inertieL La manoeuvre etant connue, il est aise de reduire le 
profit temporel du transfert de moment cinetique a realiser avec Pactionneur 
principal suivant Taxe Z, de sorte que les couplages entre les axes X, Y et Z sont 
tres faciles a gerer selon notre procede . 

Le procede et le systeme de contr6le d'attitude 3 axes, seion I'invention 
permettent ainsi, en minimisant le nombre d'actionneurs principaux de type 
gyrodyne et done en permettant des gains importants en masse, puissance, 
volume, et couts, de controler des satellites pour lesquels une agilite est requise 
essentiellement suivant deux axes. 
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REVENPICATIONS 

1, Procede de controle de Tattitude d'un satellite equips d'un systeme de 
controle d'attitude dans un triedre (X, Y, Z) de reference de positionnement du 
satellite, et comprenant au moins trois actionneurs dits principaux, dont deux 
sont des gyrodynes ayant chacun une toupie entrainee en rotation autour d'un 
axe de rotation fixe sur un cardan orientable autour d'un axe cardan 
perpendiculaire a Taxe de rotation de la toupie correspondante et fixe par rapport 
au satellite, caracterise en ce que: 

- on fixe les axes cardan des deux gyrodynes de sorte que ces axes 
cardans sont paralleles l T un a I'autre et a I'axe (Z), les vecteurs moments 

cinetiques (H Ai H 2 ) des gyrodynes evoluant dans le plan (X, Y), et formant 
entre eux un angle (a) qui par definition correspond a un biais c = 180 - a entre 

les vecteurs moments cinetiques {H 1, Hz ) lorsque a est different de 0 et 180 
degres; 

- en plus des deux gyrodynes, on utilise en complement au moins un 
troisieme actionneur principal, delivrant des couples dans les deux sens dans au 
moins une direction situee hors du plan (X, Y), de sorte que ce troisieme 
actionneur principal est dit actionneur principal suivant r axe (Z); 

- on imprime un biais (e) non nul entre les vecteurs moments cinetiques 

Hz) des gyrodynes, ledit biais (e) etant choisi de preference assez petit 
pour ne pas creer un moment cinetique interne trop important a bord du satellite, 
et assez grand pour assurer la controlabilite du systeme de controle d'attitude 
suivant les trois axes (X, Y, Z) sans avoir necessairement a modifier la Vitesse de 
rotation de la toupie de Tun au moins des gyrodynes ; 

- on estime, a partirde mesures fournies par des senseurs utilises a bord 
du satellite } les variables cinematiques et dynamiques, qui sont necessaires pour 
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[e controle d'attitude du satellite, comme par exemple ies angles d'attitude et 
vitesses angulaires du satellite suivant Ies trois axes, 

- on calcule des variables de consigne, destinees a permettre de realiser 
des objectifs assignes au systeme de controle d'attitude du satellite, comrne par 
exemple des bascufements et pointages selon Tun au moins des trois axes du 
triedre (X, Y, Z); 

- a partir d'ecarts entre lesdites variables estimees et lesdites variables 
de consigne, on calcule, puis on envoie aux actionneurs principaux des ordres de 
commandes, destines a controler revolution desdits ecarts dans le temps, lesdits 
ordres de commande transmis aux gyrodynes comprenant au moins des ordres 
destines a faire varier I'orientation de leurs axes cardan, comme par exemple des 
consignes de position angulaire des cardans devant etre realisees par un 
asservissement local en position, ou des consignes en courant electrique devant 
etre injecte dans des moteurs d'orientation des axes cardan . 

2.. Procede de controle selon la revendication 1 , caracterise en ce que, lors 
d'une phase d'initialisation du systeme de controle d'attitude, Tangle (a) entre les 
vecteurs moments cinetiques (^i, H 2 ) des deux gyrodynes est amene a une 
valeur sensiblement differente de 180 degres, en utilisant au moins un actionneur 
secondaire, embarque sur le satellite en vue de modifier sensiblement et de 
fagon cumulative le moment cinetique dudit satellite dans au moins une direction 
du plan (X, Y), et/ou eventuellement I'actionneur principal suivant I'axe Z dans le 
cas ou celui-ci permet d'engendrer une composante de moment cinetique dans le 
plan (X, Y),. 

3 Procede de controle selon la revendication 2, caracterise en ce qu'on 
utilise, comme actionneur secondare, Tun au moins des organes suivants : 
magneto-coupleurs, actionneurs a jet, actionneurs en couple de tout autre type, 
de preference selectionnes parmi ceux desdits organes precites, necessairement 
utilises a bord du satellite pour realiser d'autres operations que le mode normal 
d'operation du satellite. 
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4. Procede de controle d'attitude selon Tune des revendications 2 et 3, 
caracterise en ce qu'au moins un actionneur est utilise pour engendrer des 
couples suivant un, deux ou trois axes du triedre de reference, dont l'effet 
conjoint avec le systeme de controle d'attitude du satellite est, simultanement ou 
sequentieliement, de modifier I'angle (a) entre les vecteurs moment cinetiques 
(Hi et H 2 ) des gyrodynes afin que iedit angle (a) reste dans une plage 
specifiee, et/ou que, simultanement ou sequentieliement, Iedit actionneur 
principal selon r axe (Z) puisse egalement etre desature, notamment iorsque Iedit 
actionneur principal selon f axe (Z) comprend au moins une roue de reaction 
dont le moment cinetique doit rester en module inferieur a une limite donnee, 

5. Procede de controle selon Tune quelconque des revendications 1 a 4, 
caracterise en ce qu'on oriente le moment cinetique total des deux gyrodynes, 

resultant du biais entre les vecteurs moment cinetique H 2 ) desdits 

gyrodynes, dans une direction normale au pfan orbital du satellite, 

6.. Procede de controle selon Tune quelconque des revendications 1 a 5, 
caracterise en ce qu'on compense le moment cinetique total de la paire de 
gyrodyne, resultant du biais entre les vecteurs moment cinetiques {H ^ H 2 ) des 
deux gyrodynes, par la projection dans le plan (X, Y) du moment specifique 
cumule pour cet effet par iedit actionneur principal suivant le troisieme axe (Z), 

7. Procede de controle selon Tune quelconques des revendication 1 a 6, 
caracterise en ce que : 

- on determine, a partir de conditions initiales et finales du satellite en 
termes d'angles d'attitude, vitesse angulaire et temps, une configuration de 
consigne de la paire de gyrodynes, eloignee des configurations singulieres pour 
lesquelles Tangle (a) est nul ou egal a 180 degres, et possiblement un profil 
temporel de moment cinetique suivant Vaxe Z devant etre realise par le troisieme 
actionneur principal suivant Taxe Z, de telle sorte que Techange de moment 
cinetique, pendant une duree impartie, entre le satellite, les deux gyrodynes 
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ameoes dans la dite^configu ration de consigne, et le trpisieme actionneur suivant 
l'axe Z, provoque la manoeuvre d'attitude desiree, et 

- on arnene de fa?on simultanee, et possiblement independante, 
i'orientation du cardan de chacun des gyrodynes dans son orientation de 
consigne, grace a une consigne de position angufaire envoyee en boucie ouverte 
dans un asservissement local en position angulaire des cardans, et 

- on realise de fagon simultanee et possiblement independante le profil de 
moment cinetique suivant l'axe Z en utilisant le troisieme actionneur principal 
suivant I'axe Z, avantageusement au moins une roue de reaction dont on fera 
varier la Vitesse de rotation en consequence. 

fr, Procede de controie selon la revendication 7 caracterise en ce que, a 
partir d'ecarts observes dans la realisation d'un profil de manoeuvre par rapport a 
un profil de consigne predefini, on ajoute des commandes en boucie fermee aux 
consignes en boucie ouverte envoyees aux actionneurs principaux afin de reduire 
lesdits ecarts, 
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